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ZUSAMMENFASSUNG

Dieser Artikel beschreibt die Arbeiten, die vom
DLR im Rahmen des Verbundvorhabens
ALEGRO im nationalen Luftfahrtforschungspro-
gramm durchgefihrt wurden.

Die disziplinubergreifenden Arbeitsinhalte um-
fassen die Erweiterung der Modellbildung um
bessere Massenmodelle und fir strukturelle
Komponenten wie z. B. die Center Section, so-
wie eine Evaluierung der Nutzung von CFD/
CSM-Simulationen im Lastanalyseprozess. Die
Entwicklungen des Projekts flief3en in einen inte-
grierten Lastanalyse- und Strukturentwurfspro-
zess ein und wurden in diesem Rahmen an dem
Entwurf einer industrienahem Referenzkonfigu-
ration verifiziert. Durch die enge Verzahnung
von Lasten- und Entwurfsprozess zielen die
Weiterentwicklungen im Projekt neben der Ver-
besserung der eigentlichen Lastanalyse auch
auf eine Verkurzung des gesamten Entwurfspro-
zesses.

1. Hintergrund

Im Lufo V-3-Projekt ALEGRO arbeiteten die
Partner Airbus, DLR, TU Braunschweig und IBK
Innovations an der Weiterentwicklung von Ver-
fahren zur Lastanalyse im Entwurf von Verkehrs-
flugzeugen.

Fir die Auslegung und Zulassung eines Flug-
zeugs mussen fur die Bestimmung der dimensi-
onierenden Lasten viele, oft tausende einzelne
Analysen durchgefuhrt werden. Zu diesem
Zweck ist der Einsatz von Verfahren erforderlich,
die ausreichende physikalische Genauigkeit bei
schnellen Rechenzeiten gewahrleisten. Daher
kommen standardmafig oft Verfahren zum Ein-
satz, die auf potentialtheoretischen Aerodyna-
mik-Verfahren sowie reduzierten strukturdyna-
mischen Modellen beruhen. Um die fir Trans-
portflugzeuge relevanten transsonischen Effekte
zu berucksichtigen, werden die potentialtheore-
tischen Verfahren mit Daten aus Windkanal-
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versuchen oder CFD-Rechnungen Kkorrigiert.
Aus den Simulationen werden globale Lasten
gewonnen, die spannweitig oder in Beobach-
tungspunkten bewertet und dann in eigenen Pro-
zessen in lokale Lasten fir Komponenten trans-
formiert werden. Einen Uberblick Giber den Las-
tenprozess, entsprechende Literatur und ausge-
wahlte Arbeiten des DLR in diesem Bereich fin-
det sich in [1].

Auf der anderen Seite ist es heute mdglich, mit
CFD-Verfahren die aerodynamischen Krafte im
gesamten Flugbereich eines Transportflugzeugs
mit hoher Genauigkeit zu bestimmen. Finite-Ele-
ment-Modelle erlauben eine genaue lokale Auf-
I[6sung der Struktur. Gekoppelt mit flugmechani-
schen Gleichungen und einer Abbildung der
Flugregelung lassen sich so bei Vorhandensein
entsprechender Rechenkapazitaten Lasten bei
einzelne Flugpunkte hoch aufgel6st bestimmen.

Es liegt somit das Bestreben nahe, die gesamte
Lastenveloppe mit hoch aufgeldsten Verfahren,
ohne physikalische Annahmen in den Ansatzen,
zu berechnen. Die Arbeiten in ALEGRO dienen
einerseits der Verbesserung des aktuellen
Lastanalyseprozesses, andererseits soll auch
die Nutzung hoch aufgeldsten Verfahren im Las-
tenprozess bewertet und erweitert werden.

Zu diesem Zweck werden in diesem Artikel ein-
zelne Themen vorgestellt, an denen das DLR in
ALEGRO gearbeitet hat, und deren Anwendung
anhand des Entwurfs der D2AE-Konfiguration
evaluiert werden:

¢ Modellbildung dynamischer Modelle
o Verbesserte Modellierung des Flugel-
Rumpf-Ubergangs,
o Verbesserte Massenmodelle fir
Lastanalyse,

die

e Studie zur Nutzung von CFD in der Lastana-
lyse.

Weiterhin wurden im Projekt Untersuchungen zu
Modellierungsansatzen aeroelastischer Modelle
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fur die Kondensation auf Lastreferenzachsen
durchfihrt, es wurde ein Konzept fir eine Turbu-
lenzlastanalyse basierend auf CFD-Berech-
nungen und reduzierten nichtlinearen Modellen
mithilfe von Volterra-Reihen entwickelt, und
schlielllich ein Ansatz fur die Auslegung von
Bdenreglern mithilfe von Dynamic Control
Allocation entwickelt. Dieser Entwicklungen wer-
den in diesem Artikel nicht im Detail vorgestellt,
in Kapitel 4 werden aber die entsprechenden Li-
teraturhinweise gegeben.

Beim DLR wurden die neu entwickelten Funktio-
nalitaten an dem Entwurf einer Referenzkonfigu-
ration demonstriert und evaluiert. Bei der Konfi-
guration handelt es sich um die so genannte
DLR-D2AE-Konfiguration, siehe Abbildung 1.

Abbildung 1: D2AE-Konfiguration des DLR

Diese Konfiguration orientiert sich u. a. an den frei
verfugbaren Airbus-Entwurfen fir ein wasser-
stoffgetriebenes, ZEROe genanntes Konzept,

siehe Abbildung 2 aus [2] und [3]. Die DLR-
D2AE-Konfiguration wird in [4] naher beschrie-
ben.

Fir den Entwurf wurde der im DLR Institut far
Aeroelastik entwickelte parametrische Entwurfs-
prozess MONA, erweitert um eine Schnittstelle
zum Datenformat CPACS [5], genutzt (cpacs-
MONA, siehe [6]). Dieser Prozess wird in zahl-
reichen Projekten zum Flugzeugentwurf einge-
setzt, sowohl fir spezielle Entwlrfe und Ent-
wurfsstudien, siehe [7] und [8], wie auch in Pro-
zessen zur multidisziplinaren Optimierung, MDO
[9]. Der Prozessablauf von cpacs-MONA ist in
Abbildung 3 dargestellt.

Abbildung 2: Airbus H2-Konfiguration (Quelle:
Airbus-Pressemitteilungen)

Basis des Entwurfs ist eine Datenbasis des Flug-
zeugs im CPACS-Format. Dieses Format wird in
zahlreichen DLR-Arbeiten genutzt. Der D2AE-
Datensatz basiert auf den Daten der DLR-D150-
Konfiguration, eines DLR-Entwurfs in A320-
Grolke (vgl. [1]), mit Modifikationen der spezifi-
schen Merkmale der D2AE (z. B. verlangerter
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Abbildung 3: Entwurfsprozess cpacs-MONA
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Fligel mit héherer Pfeilung im AuRenbereich,
langerer Rumpf, héhere Abflugmasse).

Aus den CPACS-Daten wird mit dem Werkzeug
ModGen ein parametrisches Simulationsmodell
erzeugt, die Flugzeugstruktur wird mit einfachen
Schnittlasten vordimensioniert.

Aus dem parametrischen Modell werden durch
Kondensation des Strukturmodells ein Lastmo-
dell sowie ein Optimierungsmodell abgeleitet.
Als Ergebnisse der ersten Prozessschritte ste-
hen nunmehr ein vordimensioniertes Struktur-
modell und ein Netz fir aerodynamische, poten-
tialtheoretische Analysen, sowie die Kopplung
dieser Modelle fur aeroelastische Untersuchun-
gen, zur Verfugung.

Mit dem Lastmodell wird eine Reihe von
Lastanalysen durchgefiihrt. Die stationaren
Lastfalle (Mandverlastfalle, Pratt-Bdenlastfalle)
werden innerhalb von MSC Nastran berechnet.
Lasten aus atmospharischer Turbulenz sowie
Lasten mit Flugregler bzw. Lasten aus CFD-
Analysen kdnnen in externen Programmen (z. B.
MATLAB, TAU-Code, VARLOADS) berechnet
werden, die Ergebnisse werden der Strukturop-
timierung zur Verfugung gestellt.

In der Strukturoptimierung (in MSC Nastran) wird
schlief3lich die tragende Struktur des Flugels und
der Leitwerke dimensioniert. Somit stehen die fi-
nalen Finite-Elemente-Modelle der Struktur in-
klusive Massendaten und Steifigkeitsdaten zur
Verfugung. Einzelheiten zum Entwurfsprozess
sowie eine Ubersicht, wie die Weiterentwicklun-
gen von ALEGRO in den Entwurfsprozess ein-
gegangen sind, finden sich in Kapitel 5.2 dieses
Artikels.

2. Dynamische Modellbildung an Kom-
ponenten

2.1. Verbesserung der Modellierung des
Fliigel-Rumpf-Ubergangs

In Projekt wurden Ansatze untersucht, die es er-
lauben, eine detailliertere Modellierung typischer
Komponentenstrukturmodelle so durchzufiihren,
dass die strukturdynamischen Eigenschaften so-
wie typische Lastpfade der Komponente ge-
nauer abgebildet werden.

Bei der Lastanalyse spielt die Modellierung des
Rumpfes eine wichtige Rolle. Von besonderer
Bedeutung ist hierbei die Schnittstelle von Flugel
und Rumpf, oft Center Wing Box genannt. Im
Projekt wurde zunachst ein Konzept entwickelt,

wie eine verfeinerte Anbindung von strukturellen
und nicht-strukturellen Massen an das Struktur-
modell des Rumpfes umgesetzt werden kann.
Im Anschluss wurde eine Modellierung des Flu-
gel-Rumpf-Ubergangs entwickelt, die die techni-
sche Umsetzung am Gesamtflugzeug und die
daraus resultierenden Lastpfade wiederspiegelt.

Abbildung 4: Strukturvollmodell der D150-Konfi-
guration

Abbildung 4 zeigt das Strukturvollmodell der
D150-Konfiguration, ein so genanntes GFEM
(,Global FEM"), in welchem der Fokus auf der
Reprasentation der globalen Strukturdynamik
liegt. In der Abbildung 5 ist die detaillierte Model-
lierung des Fligel-Rumpf-Ubergangs darge-
stellt.

Abbildung 5: Strukturmodell des Flligel-Rumpf-
Ubergangs der D150-Konfiguration

Die Modellierung geschah im Finite-Element-
Werkzeug MSC NASTRAN. Unterschiedliche
Komponenten werden hier ublicherweise durch
Zwangsbedingungen an einzelnen Knoten zu-
sammengefugt. Dieses Verfahren wird bei grof3-
flachigen Flgestellen, wie es hier an der Monta-
gestelle von Fligel und Rumpf der Fall ist, sehr
aufwandig.

Aus diesem Grund stellt MSC NASTRAN eine
Funktion zur Verfligung, die linienweise bzw. fla-
chige Fligungen auf der Basis automatisiert er-
zeugter Zwangsbedingungen umsetzt. Dieser

-3-
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Ansatz wurde getestet und als Standard in den
Modellierungsprozess MONA des DLR imple-
mentiert. Die Arbeiten wurden als Teil eines Kon-
ferenzbeitrags fir den Deutschen Luft- und
Raumfahrkongress 2021 in Bremen verdffent-
licht [10].

2.2. Verbesserung der Modellierung von
Tank- und Treibstoffmassen

Eine adaquate Modellierung struktureller und
nicht-struktureller Massen ist Grundlage zur
Analyse von Flug- und Stabilitatsverhalten eines
Flugzeugs. Am DLR werden FE-Modelle ge-
nutzt, um solche Massen zu modellieren. Zur
Steigerung der Genauigkeit aeroelastischer Si-
mulationen des frei fliegenden Flugzeugs wurde
ein automatisierter Prozess zur Erstellung ver-
teilter Treibstoffmassen entwickelt und validiert.
In ALEGRO stand dafir ein Simulationsmodell
des Forschungsflugzeugs A320-200 D-ATRA,
im Folgenden kurz ,ATRA® genannt, siehe Abbil-
dung 6, [11] bereit, anhand dessen die durchge-
fuhrten Arbeiten validiert werden sollten.

Abbildung 6: FE-Netz (griin) und CFD-Netz
(grau) des A320-200 D-ATRA

Im Jahr 2019 wurden mit dem ATRA im Rahmen
des DLR-Projekts ,VicToria“ mehrere Flugversu-
che durchgefuhrt. Aus Sequenzen spezieller
Mandéver wurden dazu alle relevanten Flugda-
ten, wie z. B. Beschleunigungen oder die Treib-
stoffmassen in den Tanks, aufgenommen.

In ALEGRO wurde die Ausrichtung der Kraft-
stoffverteilung auf Basis der Flugversuchsdaten
ermittelt. Dabei wurden die Lage des Flugzeugs
und die angreifenden Beschleunigungen bertick-
sichtigt. Daflir wurde aus den Beschleunigungen
und den Euler-Winkeln des Flugzeugs ein Nor-
malenvektor zu einer Ebene ermittelt. Diese
Ebene entspricht dem Oberflachenspiegel des
Kraftstoffs im Fligelkasten. Zudem musste eine
Kennlinie ermittelt werden, die aus den

Treibstoffmassen der Fluguntersuchungen die
zugehdrige FUllhdhe des Tanks beschreibt.
Durch diese zwei Parameter (Normalenvektor,
Fullhéhe der Tanks) lasst sich die Verteilung des
Kraftstoffs in Form eines Massenmodells dar-
stellen. Der Prozess vom Auslesen der Flugda-
ten bis hin zur Massenmodellierung wurde durch
eine Python-Routine automatisiert. Abbildung 7
zeigt beispielhaft die Verteilung der Treibstoff-
massen fur einen bestimmten Flugpunkt (Betan-
kungszustand und Trimmzustand des Flug-
zeugs). Diese Art der Modellierung der Treib-
stoffmassen wurde anschliefend in den DLR-
Projekten VicToria und SimBaCon fir die CFD-
basierte Simulation eines Mandvers genutzt und
fuhrte zu einer deutlichen Verbesserung der
Ubereinstimmung von Simulation und Messda-
ten aus dem Flugversuch [11].

Abbildung 7: Treibstoffmassenmodell des A320
D-ATRA fiir einen bestimmten Betankungszu-
stand

Abbildung 8 zeigt exemplarisch das Ergebniss
einer Trimmrechnung des CFD-Modells, gekop-
pelt mit dem Strukturmodell des ATRA flir eine
Geschwindigkeit von 230 m/s, einen Nickwinkel
von 1.3°, sowie eine Masse von 58 t.

Abbildung 8: Druckverteilung des elastisch ge-
rechneten ATRA-Modells im Trimmzustand

-4 -
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In einer Simulation wurde ein 32 Sekunden lan-
ges Mandver des ATRA, ein Pull-up mit einem
Lastvielfachen von 2.2 g, nachgerechnet. An
diesem Flugpunkt lag die Fluggeschwindigkeit
bei 166 m/s (Ma = 0.5), bei einer Flughthe von
10700 ft und einer Flugzeugmasse von 45960
kg.

Erste Analysen erfolgten mit dem DLR-TAU-
Code, gekoppelt mit einem modalen Strukturmo-
dell und einen Flugmechanikmodul im Simulati-
onsframework FlowSimulator. Bei den Simulati-
onen handelt es sich um massiv-parallele Zeit-
bereichsrechnungen auf einem HPC-Cluster
[12].

Da eine solche Simulation sehr viel Rechenzeit
beansprucht, wurde fiir schnelle Variationen der
Simulationsparameter ein Ersatzmodell abgelei-
tet. FUr das reduzierte Modell der Aerodynamik
wurden generalisierte aerodynamische Krafte,
so genannte GAFs, mit dem vollen CFD-Modell
und stationaren wie quasistationaren Analysen
berechnet. Die modalen Strukturmodelle waren
die gleichen wir in der vollen Simulation.

Fir den Flugzustand lag aus dem Projekt ein
Massentragheitsmoment des Flugzeugs vor,
welches fir eine bestimmte Treibstoffmenge aus
einem vorhandenen Referenzwert extrapoliert
wurde. Die mit dem extrapolierten Massentrag-
heitsmoment gewonnenen Simulationsergeb-
nisse wichen allerdings deutlich von den Mess-
ergebnissen des Flugversuchs ab. Als Ursache
wurde die Unsicherheit des verwendeten Trag-
heitstensors vermutet.

Wie bereits erwahnt ergibt sich der Tragheitsten-
sors des Flugzeugs in der gekoppelten Simula-
tion aus der Massenverteilung im zugrunde lie-
genden Finite-Element-Modell. Dieses wurde
nun durch das neue, in ALEGRO entwickelte
Treibstoffmodell, erganzt.

In Abbildung 9 werden die Ergebnisse der Simu-
lationen und des Flugversuchs verglichen. Die
roten Kurven fir Nickgeschwindigkeit, Flug-
geschwindigkeit, Nickwinkel und Lastvielfachem
zeigen die Messwerte. Es ist gut zu sehen, dass
die Ergebnisse der Simulation mit dem ur-
sprunglichen Massenmodell (schwarze Kurven)
deutlich von den Messwerten abweichen. Die
Simulationen mit dem Massenmodell aus dem in
ALEGRO entwickelten FE-Modul (griine Kurve)
liegen deutlich naher an den Messwerten.
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B Y o v & o
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Abbildung 9: Ergebnisse des Flugversuchs und
der Simulationen

Die Ergebnisse lassen erkennen, dass die aktu-
ellen numerischen Methoden gut in der Lage
sind, realistisch das Verhalten eines mit transso-
nischer Geschwindigkeit fliegenden Flugzeugs
zu reprasentieren. Die aktuellen, genauen nu-
merischen Verfahren erfordern dabei allerdings
auch entsprechend genaue Eingangsdaten.
Diese kénnen mit dem neuen Massenmodul re-
alitdtsnaher zur Verfugung gestellt werden.

3. Nutzung von CFD und CSM in der
Lastanalyse

Die Lastanalysen fur die Ermittlung dimensionie-
render Strukturlasten basieren aktuell weitge-
hend auf Analysen mit Aerodynamik auf Basis
von Potentialtheorie (DLM, VLM). Diese Verfah-
ren erlauben schnelle Analysen und ergeben im
Geschwindigkeitsbereich bis zu einer Machzahl
von etwa 0.7 auch physikalisch korrekte Ergeb-
nisse. Bei hdheren Machzahlen spielen die loka-
len StoRe auf der Fligeloberflache eine grofke
Rolle, die von Potentialverfahren nicht abgebil-
det werden kdnnen.

Aus diesem Grund ist es naheliegend, bei héhe-
ren Geschwindigkeiten Lasten mithilfe von CFD-
Verfahren zu berechnen, welche eine physika-
lisch korrekte Abbildung der aerodynamischen
Krafte auch bei hohen Machzahlen erlauben. Al-
lerdings zeigt sich, dass sich bei der Nutzung
von CFD-Berechnungen fir eine umfassende

-5-
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Lastanalyse zahlreiche offene Fragen ergeben.

Es ergibt sich somit in ALEGRO die Frage der
Nutzbarkeit von gekoppelten CFD-Struktur-
gestutzten Analysen fir den DLR-Gesamt-
entwurfsprozess MONA.

Fur die Untersuchungen wurden fir eine Reihe
ausgewahlter Flugpunkte gekoppelte Simulatio-
nen mithilfe der genannten hochwertigen Analy-
severfahren CFD, CSM (Computational Structu-
ral Mechanics) und Flugmechanik durchgefihrt.
Die zugrunde liegende Flugzeugkonfiguration
war die so genannte DLR-D150, ein Flugzeug
der Airbus A320-GroRRe, Abbildung 10. Diese
Konfiguration ist fir Bewertungen in ALEGRO
besonders geeignet, da es sich ebenso wie bei
der - mit dem in ALEGRO weiterentwickelten
DLR-Prozess cpacs-MONA erstellten - D2AE-
Konfiguration um ein Mittelstreckenflugzeug
handelt, und das DLR durch Analysen des ATRA
(s. 0.) umfangreiche Erfahrungen in der Bewer-
tung von Simulationsergebnissen fiir Flugzeuge
dieser Grélienordnung besitzt. Die D2AE-Konfi-
guration hat daruber hinaus den Rumpfquer-
schnitt der D150 Ubernommen, die beiden Flug-
zeuge haben ahnliche Fligelgrundrisse (bei der
D2AE erganzt durch das so genannte ,Raked
Winglet*, vgl. Abbildung 1), und vergleichbare
Betriebsbedingungen. Aus diesem Grund kon-
nen Erkenntnisse, die auf der Basis der D150-
Analysen erarbeitet wurden, auf den D2AE-
Entwurfsprozess Ubertragen werden.

Altitude : 6818 m

Mach number : 0.89
Angle of attack : 3 deg
Turbulece model : SSG/LRR-In(

Abbildung 10: CFD-Analyse mit DLR-D150-
Konfiguration

Die fur die Studie ausgewahlten Analysepunkte
sind in Abbildung 11 als orangefarbene Punkte ge-
kennzeichnet. Es handelt sich um Simulationen
bei zwei Flughdhen und steigender Fluggeschwin-
digkeit. Mit der Fluggeschwindigkeit steigt auch die
Komplexitat der aerodynamischen Losung.

12000 4

10000 ~

m]

8000 1

6000

altitude [

4000

2000 1

04

100 125 150 175 200 225 250 275 300
Vras [m/s]

Abbildung 11: Flugenveloppe der D150 und aus-
gewéhlte Flugpunkte flir die CFD-basierten Ana-
lysen

Kriterien fur die Bewertung der Nutzbarkeit von
CFD/CSM-gestiutzten Analysen fir den Ent-
wurfsprozess cpacs-MONA waren sowohl die
physikalische Aussage solcher Analysen wie
auch die praktische Handhabbarkeit in einem
Lasten- und Entwurfsprozess, der sehr viele
Analysen erfordert. Folgende Schlussfolgerun-
gen haben sich ergeben:

Mandverlasten lassen sich als stationare, ge-
trimmte Analysen auch bei hohen Geschwindig-
keiten ermitteln. Allerdings treten bei Machzah-
len jenseits von vc bzw. Mac in vielen Fallen sehr
lokale Ablésungen auf, die zu Abbrichen der Si-
mulation fihren, obwohl sich die Effekte auf die
globalen Lasten nicht auswirken. Dieses ist an
sich kein bedeutender physikalischer Nachteil,
bedeutet aber ein grolRes Problem bei der In-
tegration einer Vielzahl von Analysen in einen
automatisierten Lasten- oder Entwurfsprozess.
Fur die Frage, wie mit einer nicht konvergierten
oder abgebrochenen Losung umgegangen wer-
den soll, muss in dem Fall eine L6sung gefunden
werden.

Es wurde festgestellt, dass die Ergebnisse stark
abhangig von der Verfeinerung des CFD-Netzes
sind. Dabei ist tendenziell festzustellen, dass in-
stationare Analysen (Bdéen und Turbulenz) fei-
nere Netze erfordern als stationare Analysen
(Manover). Aulierdem ergab der Vergleich un-
terschiedlicher Turbulenzmodelle, dass fir stati-
ondre und instationdre Falle unterschiedliche
Turbulenzmodelle eingesetzt werden missen.
Die Netze, welche aus der aerodynamischen
Auslegung des Flugzeugs (z. B. fur die Minimie-
rung des Widerstands im Reiseflug) verfugbar

-6-
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sind, erweisen sich als ungeeignet fur die insta-
tionare Analyse bei hohen Geschwindigkeiten.
Fur den Entwurfsprozess bedeutet das, dass
ggf. fur die gleiche Flugzeugkonfiguration je
nach Betriebspunkt und Lastfall unterschiedliche
Netze bereitgestellt werden mussen.

Fir alle Flugpunkte konnten stationare Auf-
triebspolaren mit guter Qualitat ermittelt werden.
Die Qualitat der stationdren Ergebnisse kann
also im Lastenprozess in einem grof3en Be-
triebsbereich genutzt werden.

Fur die Mandverlastfalle sowie fur Béendurch-
flige mit Lastregelung missen die Klappen aus-
geschlagen werden. Das bedeutet flr den Ent-
wurfsprozess zusatzliche Komplexitat, da die
CFD-Netze angepasst sein missen und der
CFD-Code Uber eine entsprechende Funktiona-
litdt zum zeitvarianten Ausschlag von Steuerfla-
chen verfugen muss.

Bewertend lasst sich sagen, dass die CFD-
basierten Ergebnisse eine hochwertige Ergan-
zung der potentialtheoretischen Aerodynamik
darstellen. Fur stationare Fragestellungen wie
z. B. Manéver lassen sich CFD-basierte Analy-
sen bereits jetzt im Entwurfsprozess nutzen. Al-
lerdings ist der Rechenaufwand so betrachtlich,
dass es sich nur an Stellen lohnt, an denen po-
tentialtheoretische Modelle physikalisch qualita-
tiv falsche Ergebnisse liefern.

Dabei ist allerdings weiterhin zu beachten, dass
die Ergebnisse der potentialtheoretischen Ana-
lysen aufgrund der Annahmen der Linearitat und
Superpositionierbarkeit der Ergebnisse von
Trimm- und dynamischen Rechnungen nicht
ohne weiteres mit den Ergebnissen von CFD-
basierten Analysen konsistent sind.

Fir die Integration dynamischer CFD-basierter
Lastanalysen in den Lastenprozess missen also
noch zahlreiche Fragen geklart werden, unter
anderem die Modellkonsistenz Uber alle Analy-
sepunkte, aber auch der Umgang mit Konver-
genzproblemen der numerischen Ldsung an
physikalisch anspruchsvollen Betriebspunkten.

4. Andere Entwicklungen im Projekt

Zusatzlich zu den bereits vorgestellten Arbeiten
wurde in ALEGRO ein Konzept fir eine Turbu-
lenzlastanalyse basierend auf CFD/CSM-
Berechnungen und reduzierten nichtlinearen
Modellen mithilfe von Volterra-Reihen entwickelt
und evaluiert. Daten Uber atmospharische Tur-
bulenz liegen Ublicherweise im Frequenzbereich

vor [13]. Kern des neuen Analyseverfahrens ist
die Erstellung der aerodynamischen Transfer-
funktionen, die mit dem Input der generalisierten
Koordinaten der Flugzeugstruktur bestimmt
wird. Die Transferfunktion kann mit den CFD-
Verfahren TAU-LFD (Linear Frequency Domain)
oder TAU-Pulse berechnet werden. Daruber hin-
aus kommen generalisierte Massen- und Steifig-
keitsmatrizen zum Einsatz, welche sich ebenso
wie die generalisierten Koordinaten aus dem Fi-
nite-Element-Modell des Flugzeugs ableiten las-
sen. Die ausfuhrliche Beschreibung des Ansat-
zes und des mathematischen Verfahrens sowie
eine Ubersicht (iber die Simulationsverfahren
und Modelle, die bei der Entwicklung der Metho-
dik zum Einsatz gekommen sind, finden sich in
den Publikationen von Quero [14] und [15].

Weiterhin wurde in ALEGRO eine Strategie fur
die Auslegung von Bdenlastreglern mithilfe von
Dynamic Control Allocation entwickelt und an-
hand eines Windkanalmodells getestet. Eine Be-
schreibung der Methode fur die Reglerausle-
gung sowie ihrer Anwendung im Windkanalver-
such findet sich in den Publikationen von Pusch
et al [16] und [17]. Der Windkanalversuch selbst
wird in Dillinger et al [18] sowie Krlger et al [19]
vorgestellt.

5. Methoden und Prozessvalidierung
am Gesamtflugzeug

5.1. Einordnung der Methoden in den Ge-
samtprozess

In den vorherigen Kapiteln 2, 3 und 4 wurden die
im Projekt ALEGRO entwickelten Beitrage zu
unterschiedlichen Aspekten des Flugzeugent-
wurfs und der Lastanalyse vorgestellt. Im Fol-
genden soll gezeigt werden, an welcher Stelle
des cpacs-MONA-Prozesses die oben genann-
ten Funktionalitdten integriert worden sind. Ab-
bildung 12 ist die entsprechende grafische Dar-
stellung.

Die in Kapitel 2.1 gezeigte verbesserte Modellie-
rung des Ubergangs von Fliigel- zu Rumpfstruk-
tur wurde in den Block ,Parametrische Simulati-
onsmodelle® integriert. In den selber Block geht
die in Kapitel 2.2 prasentierte verbesserte Mo-
dellierung der Treibstoffmassen ein.

In Kapitel 3 wurde die Studie zur Nutzung von
CFD/CSM-basierten Verfahren in der Lastana-
lyse vorgestellt. Weiterhin wurde in ALEGRO ein
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Konzeptentwurf Lasten
und Massen

]

Parametrische Simulationsmodelle (ModGen)
incl. Dimensionierung mit Schnittlasten

I
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Strukturoptimierung

Modelle
Lastanalyse
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Externe Lastanalyse

Lastanalyse (MSC Nastran)

¥

Lasten

———

Strukturmasse

Strukturoptimierung
Strukturmodell

(MSC Nastran)

_.|

Abbildung 12: Entwurfsprozess mit Ergdnzungen durch die Projektergebnisse

far

Konzept
CFD/CSM entwickelt (siehe Kapitel 4). Ebenfalls
in Kapitel 4 wurde der Ansatz zur Boenlastab-
minderung durch Dynamic Control Allocation ge-
zeigt. Die CFD-basierten Verfahren kénnen,
ebenso wie das Dynamic Control Allocation, im
Block ,Externe Lastanalyse“ genutzt werden.

die Turbulenzlastanalyse mit

5.2. Validierung der Lastenergebnisse an
einer F&E Referenzkonfiguration

Die neu entwickelten Verfahren wurden an der
Auslegung einer neuen Flugzeugkonfiguration
getestet. Wie bereits in der Einleitung erlautert,
wurde im DLR eine Konfiguration eines so ge-
nannten New Short and Medium Range Aircraft
entworfen, bei der es sich um eine Weiterent-
wicklung der DLR-D150-Konfiguration mit einem
hochgestreckten Fligel handelt, siehe Abbil-
dung 1. Diese so genannte D2AE-Konfiguration
des DLR kommt u. a. in dem im Jahr 2022 be-
gonnenen Lufo VI-2-Projekt WISDOM zum Ein-
satz [4].

In den DLR-Entwurfsarbeiten wurden die Ergeb-
nisse aus ALEGRO fir die Dimensionierung
mehrere Komponenten der Struktur, nadmlich die
Flugelkasten sowie die tragenden Strukturen
des Hohen- und Seitenleitwerks auf Basis von
Lastanalysen, eingesetzt. In den Analysen ka-
men die im Projekt ALEGRO entwickelten Ver-
fahren zur Modellierung des Fligel-Rumpf-

Ubergangs sowie firr die Erzeugung des Mas-
senmodells zum Einsatz. Ein Lastregler konnte
fur die Darstellung von geregelten Mandverlas-
ten betrachtet werden

Fur die CFD-basierte Analysen lagen wahrend
der Projektlaufzeit von ALEGRA flr die D2AE-
Konfiguration allerdings noch keine geeigneten
Geometriemodelle vor, sodass die Untersuchun-
gen zu CFD-basierten Lastsimulationen in
ALEGRO, wie oben gezeigt, an den Modellen
des Airbus A320-ATRA und der DLR-D150
durchgefuhrt wurden. Fur die Weiterentwicklung
der D2AE kann dieses Analyseverfahren erst
spater eingesetzt werden.

Vorgehen im Entwurfsprozess

Im Entwurfsprozess der D2AE-Konfiguration
wurden folgende Schritte durchlaufen:

1. Basis des Entwurfs ist eine Datenbasis des
Flugzeugs im CPACS-Format. Dieses Format
wird in zahlreichen DLR-Arbeiten genutzt. Der
D2AE-Datensatz basiert auf den Daten der
D150-Konfiguration, mit Modifikationen der spe-
zifischen Merkmale der D2AE (z. B. verlangerter
Fligel mit héherer Pfeilung im AuBlenbereich,
langerer Rumpf, hdhere Abflugmasse).

2. Aus den CPACS-Daten wird mit dem Werk-
zeug ModGen ein parametrisches Simulations-
modell erzeugt, die Flugzeugstruktur wird mit
einfachen Schnittlasten vordimensioniert. Teil
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des parametrisches Simulationsmodells ist ein
Finite-Elemente-Strukturmodell, sowie ein Gitter
fur aerodynamische Berechnungen (Potential-
theorie: VLM/DLM).

3. Aus dem parametrischen Modell werden
durch Kondensation des Strukturmodells ein
Lastmodell sowie ein Optimierungsmodell abge-
leitet.

Als Ergebnisse dieser Arbeiten stehen ein vordi-
mensioniertes Strukturmodell und ein Netz fir
aerodynamische, potentialtheoretische Analy-
sen, sowie die Kopplung dieser Modelle flur ae-
roelastische Untersuchungen, zur Verfligung.

4. Mit dem Lastmodell wurde eine Reihe von
Lastanalysen durchgefihrt. Die stationaren
Lastfalle (Mandverlastfalle, Pratt-Bdenlastfalle)
wurden innerhalb von MSC Nastran berechnet.
Lasten aus atmospharischer Turbulenz sowie
Lasten mit Flugregler bzw. Lasten aus CFD-
Analysen werden in externen Programmen (z. B.
MATLAB, TAU-Code) berechnet und die Ergeb-
nisse der Strukturoptimierung zur Verfigung ge-
stellt. Solche Analysen werden aktuell durchge-
fuhrt, Ergebnisse konnten aber bisher noch nicht
in den Entwurf zurtckflielen.

5. In der Strukturoptimierung (in MSC Nastran)
wurde schlie3lich die tragende Struktur des Flu-
gels und der Leitwerke dimensioniert. Somit ste-
hen die finalen Finite-Elemente-Modelle der
Struktur inklusive Massendaten und Steifigkeits-
daten zur Verfugung.

Lastanalysen der D2AE-Konfiguration:

Die Flugzeugkonfiguration wurde zunachst fur
Lastfalle ohne zusatzliche Klappenausschlage
betrachtet. Weiterhin wurden statische Mandver
berechnet, bei denen durch zusatzliche Klap-
penausschlage die Lasten durch MLA (maneu-
ver load alleviation) abgemindert werden. Dane-
ben werden Bdenlasten aus quasi-statischen
Pratt-Boen sowie aus dynamischen, so genann-
ten 1-cos-Bden ermittelt.

Fir die Lastanalyse eines Verkehrsflugzeuges
sind die ,extremsten“ Konfigurationen zu wah-
len, die womoglich auch zu den héchsten Lasten
fuhren. Bezogen auf die Massenkonfigurationen
bedeutet ,extrem* mdglichst weit vorne oder weit
hinten liegende Schwerpunktlagen. In Tabelle 1
ist eine Auswahl zu berucksichtigender Massen-
falle in cpacs-MONA als Kombination aus Nutz-
last und Treibstoff aufgelistet.

Mas- MOOee MTOAa MTOfF MZOAe MFOeF MCRUI

senfall

Ent-
wurfs-
masse

OEM MTOM MTOM MZFM - CRUISE

Nutz-
last

leer voll aufge- voll leer voll

fallt
25%

Treib- leer leer voll

stoff

aufge- voll
fiillt

Tabelle 1: Zusammenstellung der Massenfélle -
Kombination aus Nutzlast und Treibstoff

Laut Zulassungsvorschrift der Europaischen
Agentur fur Flugsicherheit (CS-25) missen alle
eventuell auftretenden Lastfalle untersucht wer-
den. Das Hohen-Machzahl-Diagramm fur die
Untersuchungen an der D150-Konfiguration,
welches so auch fir die D2AE genutzt wurde,
wird in Abbildung 11 gezeigt.

Lastfallkonfigurationen:

Die Parameter fir die Mandversimulationen um-
fassen einen stationaren 1g-Flug mit “limit-
loads” Sicherheitsfaktor, ein stationares ,pull-up”
mit 2.5g, ein stationares “push-down” mit -1.0g,
sowie ein stationares “push-down” mit 0.0g.

Quasi-statische Boensimulationen mithilfe der
Pratt-Methode wurden fiur eine vertikale Pratt-
Boe von unten und eine Bbe von oben durchge-
fuhrt. Dynamische Béenanalysen wurden mit der
Solution 146 in MSC Nastran simuliert. Folgende
Falle wurden betrachtet, eine 1-cos Boe mit ei-
ner Bdenlange von 350 ft von unten (180°) bei
t=0.65s, sowie eine 1-cos-Boe mit einer Boen-
lange von 30 ft von oben (0°) bei t=1.1s.

In cpacs-MONA wird die Information, welche
Lastfalle als dimensionierend angesehen wer-
den, in einer zweidimensionalen Form in soge-
nannten ,Lastkartoffeln“ ausgewertet. Im Fol-
genden werden flr die Baugruppen Hauptfligel,
Hohenleitwerk und Seitenleitwerk jeweils eine
Auswahl an Punkten fur die Lastreferenzachse
(LRA) dargestellt. Fir den Hauptfligel werden
acht Uber die Spannweite verteilten LRA-Punkte
zur Bestimmung der Lasthullkurven ausgewahilt.
In Abbildung 13 ist eine solche Verteilung der
LRA-Punkte des Hauptfligels dargestellt. Die
Aufstellung der Lasthillkurven pro aufgezeigten
LRA-Punkt wird fur eine Kombination aus Quer-
kraft (F2) und Torsionsmoment (My) sowie fur die
Kombination aus Biege- (My) und Torsionsmo-
ment durchgeflhrt.
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Abbildung 13: Darstellung der LRA-Punkte fiir
den Hauptfliigel

FUr das Hoéhenleitwerk und das Seitenleitwerk
werden je drei Uber die Spannweite verteilte
LRA-Punkte zur Bestimmung der Lasthillkurven
ausgewahlt. Die Aufstellung der Lasthullkurven
pro aufgezeigten LRA-Punkt wird wie beim
Hauptfligel fir eine Kombination aus Querkraft
(F2) und Torsionsmoment (M) und fur die Kom-
bination aus Biege- (Mx) und Torsionsmoment
(My) durchgefinhrt.

Fur den Rumpf werden sieben LRA-Punkte zur
Bestimmung der Lasthallkurven ausgewahlt. Die
Aufstellung der Lasthullkurven pro aufgezeigten
LRA-Punkt wird bei dem Rumpf fir eine Kombi-
nation aus allen Momenten durchgefuhrt. Es
werden somit drei Einhullende pro LRA-Punkt
des Rumpfes ausgewertet: M,/My, M,/M, und
M,/M..

In Abbildung 14 ist eine exemplarische Lasthull-
kurve fur die Kombination aus Biegemoment
(Mx) und Torsionsmoment (M,) eines Flugel
LRA-Punktes dargestellt. Die Darstellung ist der-
art aufgebaut, dass jeder berechnete Lastfall ei-
nem Punkt entspricht. Durch die unterschiedli-
chen Farb- und Marker- Codierungen kann je-
dem Lastfall ein Massenfall und eine Lastkate-
gorie zugeordnet werden. Die einhlllende Kurve
Uber alle Lastfélle ist in Rot hervorgehoben und
wird auch ,Lastkartoffel“ genannt.

Die Integration der in ALEGRO entwickelten
Verfahren in den cpacs-MONA-Prozess hat
dazu geflihrt, dass sich die Genauigkeit der Er-
gebnisse der Analysen deutlich verbessert hat.

=1.50

x10%

—{~ CML MTOAS.0C350.LLFPU

i CMLMTOAS.0D262.LLFPU

T CMLMTOAS.DC262 LLEPU

CML.MTOAR.OR00O.LLFPd

.4 CCD.MFOeF.OC262.LLFG2318

CMLMTOAR.DC262 LLFPd

11§ gy i
-0.50

125
x107

-0.25 0.00 0.25 0.50

Mx [Nm]
Abbildung 14: Exemplarische Lasthiillkurve fiir
M,/M,

Aussagen dazu, ob eine bestimmte konfigurative
Lésung (z. B. die Ruckwartspfeilung des Aulien-
fliugels der D2AE-Konfiguration), der Einsatz un-
konventioneller Laminate im Strukturentwurf, o-
der der Einsatz eines Lastreglers zu einem ge-
ringerem Strukturgewicht fiihren, kénnen nun-
mehr mit héherer Zuverlassigkeit getroffen wer-
den.
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